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 I firmly believe that any 
mans finest hour, the greatest 
fulfillment of all that he holds dear, 
is that moment when he has worked 
his heart out in a good cause and 
lies exhausted on the field of battle, 
victorious. 
          -Vince Lombardi 
 
 
 When nothing seems to 
help, I go look at a stone cutter 
hammering away at his rock, 
perhaps a hundred times without 
as much as a crack showing in 
ityet at the hundred at first blow 
it will split in two and I know it 
was not that blow that did it, but 
all that had gone before. 
         -Jacob Riis 
 
 Sommario 
 Il presente lavoro di tesi si occupa dellanalisi CFD del flusso 
attorno ad unala tri-dimensionale in flusso incomprimibile, al fine 
di confrontare i diversi modelli di calcolo attualmente in uso e 
definirne, eventualmente, i limiti di applicabilità, con particolare 
attenzione alle potenzialità del modello DES. 
 A partire dalla geometria del modello in esame, la 
costruzione della griglia di calcolo e la successiva risoluzione del 
flusso sono state eseguite mediante il solutore fluidodinamico 
STAR-CCM+
®
. I modelli utilizzati sono il modello RANS (da 0 a 
18 gradi di incidenza, con un  pari a 2°, con due diversi modelli 
di turbolenza, k- realizable e k- SST, per un totale di 18 
simulazioni), il modello U-RANS ed il modello DES (entrambi a 4 
e 14 gradi di incidenza, per un totale di 4 ulteriori simulazioni). 
 I risultati ottenuti evidenziano la necessità di passare da un 
modello stazionario (RANS) ad un modello non-stazionario e più 
dettagliato (DES) allaumentare dellangolo di incidenza e al 
progressivo manifestarsi di separazioni dello strato limite e 
fenomeni non-stazionari. 
 
 
  Indice 
I 
 
Indice 
Indice delle figureIV 
Indice delle tabelle...........................................................IX 
Capitolo 1: Introduzione...3 
 1.1 Equazioni di Navier-Stokes ..3 
1.2 Equazioni per un fluido incomprimibile ..6 
1.3 La turbolenza.9 
 1.3.1 Fisica del fenomeno.9 
 1.3.2 Modello di Kolmogorov.13 
Capitolo 2: Risoluzione numerica delle equazioni di 
Navier-Stokes............................................18 
2.1 DNS, Direct Numerical Simulation18 
2.2 RANS, Reynolds Averaged Navier-Stokes..20 
 2.2.1 Modelli di turbolenza.22 
 2.2.2 Modello k- realizable...23 
 2.2.3 Modello k- SST23 
2.3 U-RANS, Unsteady-Reynolds Averaged Navier-Stokes.24 
2.4 LES, Large Eddy Simulation..25 
2.5 DES, Detached Eddy Simulation26 
  Indice 
II 
 
Capitolo 3: Geometria29 
 3.1 Ala...29 
  3.1.1 Feature Curves...31 
 3.2 Dominio..32 
 3.3 Sistema di riferimento.34 
Capitolo 4: Regions e condizioni al contorno35 
 4.1 Inlet e Outlet37 
 4.2 Symmetry.40 
 4.3 Box..41 
 4.4 Ala...41 
Capitolo 5: Mesh..43 
 5.1 Mesh di superficie...45 
 5.2 Prism Layer.49 
 5.3 Mesh di volume...52 
 5.4 Qualità della mesh...54 
 5.5 Wake Refinement.58 
 5.6 Confronto tra i modelli59 
Capitolo 6: Fisica del problema e condizioni iniziali61 
 6.1 Caratteristiche del fluido.61 
  Indice 
III 
 
 6.2 Caratteristiche del modello RANS..62 
  6.2.1 Modello k- realizable...63 
  6.2.2 Modello k- SST64 
 6.3 Condizioni iniziali...65 
Capitolo 7: Impostazione del solutore, stopping criteria e 
definizione dei report...67 
 7.1 Impostazione del solutore...67 
 7.2 Stopping criteria.72 
 7.3 Definizione dei report.72 
Capitolo 8: Risultati........................................................75 
 8.1 Risultati RANS...75 
 8.2 Confronto RANS-URANS-DES.78 
 8.3 Confronto ala-semiala.88 
  8.3.1 Analisi tempo-frequenza92 
Conclusioni e sviluppi futuri.105 
Bibliografia.107 
Ringraziamenti...............................................................108 
  Indice delle figure 
IV 
 
 Indice delle figure 
 Fig.1.1: Transizione da flusso laminare a flusso turbolento al 
crescere del numero di Reynolds.11 
 Fig.1.2: Transizione turbolenta di un getto daria attraverso 
un ugello circolare, Re=10
5
...12 
 Fig.1.3: Spettro dellenergia in funzione della scala 
spaziale............................................................................................14 
 Fig.1.4: Cascata di energia secondo il modello di 
Kolmogorov.15 
  
 Fig.2.1: Schema esemplificativo del funzionamento di un 
modello DES...27 
 Fig.2.2: Suddivisione dettagliata del campo fluidodinamico e 
diversi modelli utilizzati. 27 
 Fig.2.3: Modelli di risoluzione e scale della turbolenza...28 
  
 Fig.3.1: Semiala30 
 Fig.3.2: Semiala, forma in pianta.30 
 Fig.3.3: Feature Curves31 
 Fig.3.4: Feature Curves, dettaglio32 
 Fig.3.5: Dominio di calcolo..33
  
 Fig.4.1: Opzioni di importazione..35
 Fig.4.2: Dettaglio dellobject tree36
 Fig.4.3: Inlet e Outlet...37 
 Fig.4.4: Velocity Inlet...38
  Indice delle figure 
V 
 
 Fig.4.5: Pressure Outlet...39 
 Fig.4.6: Symmetry.40 
 Fig.4.7: Suddivisione dellAla in superfici (dalla figura si è 
omessa la rappresentazione della superficie Ala_ventre per ovvie 
ragioni di visualizzazione)..42 
  
 Fig. 5.1: Vertice43 
 Fig.5.2: Feature Curve.44 
 Fig.5.3: Faccia..44 
 Fig.5.4: Cella45 
 Fig.5.5: Rappresentazione errata della geometria (perdita del 
dettaglio di curvatura e forti differenze nelle dimensioni delle 
celle)48 
 Fig.5.6: Rappresentazione corretta della geometria (migliore 
dettaglio della curvatura e maggiore uniformità nelle dimensioni 
delle celle)...48 
 Fig.5.7: Mesh di superficie...49 
 Fig.5.8: Impostazioni Prism Layer50 
 Fig.5.9: Visualizzazione del Prism Layer sul dorso/ventre 
della semiala51 
 Fig.5.10: Visualizzazione del Prism Layer sul siluro 
destremità...52 
 Fig.5.11: Proprietà mesh poliedrica..53 
 Fig.5.12: Density, Growth Factor53 
 Fig.5.13: Mesh Diagnostic Report54 
 Fig.5.14: Comando Threshold, finestra di input...55 
 Fig.5.15: Restituzione grafica delloutput con ingrandimento 
  Indice delle figure 
VI 
 
della zona dinteresse..56 
 Fig.5.16: Mesh Diagnostic Report.......................................58 
 Fig.5.17: Wake Refinement...59 
 Fig.5.18: Wake Refinement (da notare la terza zona 
dinfittimento di forma esaedrica attorno alla semiala)..60 
 Fig.5.19: Wake Refinement, dettaglio dellinfittimento 
attorno alla semiala..60 
  
 Fig.6.1: Impostazioni del modello k- realizable.64 
 Fig.6.2: Impostazioni del modello k- SST..65 
 
 Fig.7.1: k- velocity solver...68 
 Fig.7.2: k- pressure solver..68 
 Fig.7.3: k- turbulence solver...69 
 Fig.7.4: k- velocity solver...70 
 Fig.7.5: k- pressure solver.70 
 Fig.7.6: k- turbulence solver..71 
 Fig.7.7: Definizione coefficiente di portanza...73 
 Fig.7.8: Definizione coefficiente di resistenza...73 
 Fig.7.9: Definizione coefficiente di momento di 
beccheggio...74 
 
 Fig.8.1: Curva CL-, modello RANS76 
 Fig.8.2: Curva CL/CM, modello RANS...77 
 Fig.8.3: Polare, modello RANS77 
 Fig.8.4: Polare di bassa incidenza, modello RANS..78 
 Fig.8.5: Curva CL-, confronto modelli79 
  Indice delle figure 
VII 
 
 Fig.8.6: Curva CL/CM, confronto modelli...80 
 Fig.8.7: Polare, confronto modelli81 
 Fig.8.8: Scia, confronto RANS, DES a 4° di 
incidenza..82 
 Fig.8.9: Scia, confronto RANS, U-RANS e DES a 14° di 
incidenza..84 
 Fig.8.10: Tensioni tangenziali sul dorso della semiala a 14° 
di incidenza.86 
 Fig.8.11: Coefficiente di pressione sul dorso della semiala a 
14° di incidenza...87 
 Fig.8.12: Coefficiente di portanza, confronto segnali..90 
 Fig.8.13: Coefficiente di resistenza, confronto segnali90 
 Fig.8.14: Coefficiente di momento di beccheggio, confronto 
segnali....90 
 Fig.8.15: Coefficiente di portanza, confronto parte 
fluttuante..91 
 Fig.8.16: Coefficiente di resistenza, confronto parte 
fluttuante..91 
 Fig.8.17: Coefficiente di momento di beccheggio, confronto 
parte fluttuante..92 
 Fig.8.18: Coefficiente di portanza, confronto tra gli spettri di 
Fourier.....93 
 Fig.8.19: Coefficiente di resistenza, confronto tra gli spettri 
di Fourier.....93 
 Fig.8.20: Coefficiente di momento di beccheggio, confronto 
tra gli spettri di Fourier.....94 
 Fig.8.21: Coefficiente di portanza, confronto mappe 
  Indice delle figure 
VIII 
 
Wavelet96 
 Fig.8.22: Coefficiente di resistenza, confronto mappe 
Wavelet97 
 Fig.8.23: Coefficiente di momento di beccheggio, confronto 
mappe Wavelet98 
 Fig.8.24: Coefficiente di portanza, confronto spettro 
Wavelet99 
 Fig.8.25: Coefficiente di resistenza, confronto spettro 
Wavelet..100 
 Fig.8.26: Coefficiente di momento di beccheggio, confronto 
spettro Wavelet..100 
 Fig.8.27: Visualizzazione CFD della scia a valle dellala 
completa101 
 Fig.8.28: Tensioni tangenziali sul dorso, confronto ala-
semiala102 
 Fig.8.29: Coefficiente di pressione sul dorso, confronto ala-
semiala...103 
 
  
  
  
  Indice delle tabelle 
IX 
 
 Indice delle tabelle 
 Tab.1.1: Errore percentuale al variare del numero di 
Mach..8 
 Tab.1.2: Ordine di grandezza delle scale di turbolenza17 
 
 Tab.2.1: Limiti della DNS....20 
 
 Tab.4.1: Velocity Inlet...38 
 Tab.4.2: Pressure Outlet...39 
 
 Tab.5.1: Dimensione celle per la mesh di superficie47 
 Tab.5.2: Caratteristiche del Prism Layer..51 
 Tab.5.3: Correzione mesh di superficie al bordo duscita57 
 
 Tab.6.1: Caratteristiche del fluido62 
 Tab.6.2: Condizioni iniziali..66 
 
 Tab.7.1: Modello k-, under-relaxation factor.69 
 Tab.7.2: Modello k-, under-relaxation factor71 
 
 Tab.8.1: Confronto risultati..81 
 Tab.8.2: Confronto tra le proprietà statistiche dei segnali in 
uscita...89 
  Capitolo 1: Introduzione 
3 
 
 Capitolo 1: Introduzione
[1][2] 
 1.1 Le equazioni di Navier-Stokes 
 Le equazioni della fluidodinamica, che caratterizzano e 
descrivono il moto di un fluido, sono la rappresentazione 
matematica dei principi fondamentali della meccanica classica 
applicati al fluido in questione, ovvero sia: conservazione della 
massa, bilancio della quantità di moto e conservazione 
dellenergia. Il sistema costituito dalle suddette equazioni prende il 
nome di Equazioni di Navier-Stokes, dai nomi di Claude-Louis 
Navier e George Gabriel Stokes che per primi le formalizzarono. 
Dal punto di vista matematico le equazioni di Navier-Stokes sono 
un sistema di equazioni differenziali alle derivate parziali, non 
lineari e accoppiate. La loro formulazione si basa su quattro ipotesi 
fondamentali: 
· Ipotesi di fluido continuo: per la quale si trascura la natura 
discontinua della materia costituente il fluido, considerandolo 
appunto un continuo, accettando lipotesi che il 
comportamento a livello molecolare non influenzi il 
comportamento a livello macroscopico; 
· Ipotesi di fluido Newtoniano: per la quale si ipotizza un 
legame lineare tra il tensore degli sforzi viscosi ed il tensore 
delle velocità di deformazione; 
· Ipotesi di fluido di Fourier: per la quale si ipotizza un legame 
lineare tra il flusso di calore ed il gradiente di temperatura; 
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· Ipotesi di equilibrio termodinamico: per la quale si ipotizza 
che il moto del fluido avvenga attraverso una successione di 
stati di equilibrio termodinamico, i quali si considerano 
raggiunti istantaneamente, il che equivale a dire che le scale 
temporali delle variazioni termodinamiche sono molto più 
piccole delle scale temporali che caratterizzano il moto. 
 
Sotto queste ipotesi, quindi, le equazioni di Navier-Stokes 
assumono la seguente forma: 
 ???? ? ????????? ? ? 
? ??????? ? ??? ? ????????? ? ??????? ? ???? ? ??????? ??? ??? ? ????? ? ????? ? ????? ??? ? ?? ??? ? ?? ??????? ? ??????????? ? ???? ? ??? ?? ?????????????  
 
Il sistema così formulato risulta un sistema di cinque 
equazioni (due scalari ed una vettoriale nelle tre componenti dello 
spazio) in sei incognite (tre scalari, densità, pressione e temperatura, 
più le tre componenti del vettore velocità), motivo per cui necessita 
di unulteriore equazione di tipo costitutivo, che descriva cioè le 
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caratteristiche del fluido particolare in esame. Nel caso dellaria tale 
equazione costitutiva è rappresentata dallequazione dei gas 
perfetti: ? ? ??? 
 Con laggiunta dellequazione costitutiva si raggiunge la 
chiusura del problema. E possibile a questo punto dimostrare 
lesistenza e lunicità della soluzione, a patto di fornire le opportune 
condizioni al contorno (BC) e condizioni iniziali (IC). Per quanto 
riguarda queste ultime, è necessario fornire i valori di tutte le 
variabili al tempo iniziale, mentre per quanto riguarda le BC 
occorre fornire i valori di velocità e temperatura in corrispondenza 
di tutte le pareti solide che delimitano il fluido.  
 Tuttavia, sebbene il problema a livello matematico risulti ben 
posto, con la garanzia dellesistenza ed unicità della soluzione, la 
sua elevata complessità ed il forte accoppiamento tra le equazioni 
ne rendono pressoché impossibile la soluzione per via analitica, se 
non in casi estremamente semplici ma di nessun interesse pratico. 
In aggiunta a questo, occorre, inoltre, tener presente che in tutti i 
problemi di carattere pratico si incontrerà sempre una più o meno 
accentuata tendenza dei flussi alla turbolenza. La presenza della 
turbolenza, la quale verrà definita e affrontata in dettaglio nei 
paragrafi e capitoli successivi, ha come effetto immediato nella 
risoluzione delle equazioni la necessità di prendere in 
considerazione flussi tri-dimensionali e non-stazionari anche in 
presenza di problemi apparentemente bi-dimensionali e stazionari.
 Per questo motivo, nella pratica, risulterà quasi sempre 
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necessario adottare delle ulteriori ipotesi al fine di semplificare il 
problema matematico. Tali ipotesi, però, inevitabilmente 
comporteranno lintroduzione di un certo errore sulla soluzione, 
errore che dovrà poi essere verificato a posteriori essere accettabile. 
 1.2 Equazioni per un fluido incomprimibile 
Un problema fluidodinamico viene definito di flusso 
incomprimibile quando le variazioni di densità del fluido sono 
piccole a sufficienza da non determinare variazioni sensibili delle 
altre variabili termodinamiche, al punto tale da poter considerare la 
densità stessa del fluido costante sia nello spazio che nel tempo. 
Tale assunzione comporta una notevole semplificazione del 
problema matematico rappresentato dalle equazioni di Navier-
Stokes, le quali assumono quindi la seguente forma: 
?????? ? ???? ? ???? ? ???? ? ? ?????? ? ??? ? ???? ? ?? ? ?? ?? ? ?????? ??? ?? ????? ? ????? ? ????? ?? ????? ? ?? ????????? ???? ?????????? ? ??? ? ??? ?????????????????? ? 
  
 Lequazione costitutiva, invece, si riduce banalmente a: ? ? ????? 
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Con questa nuova formulazione del problema, dalle 
equazioni di conservazione della massa e di bilancio di quantità di 
moto scompare la dipendenza esplicita dalla temperatura; tale 
dipendenza, in realtà, rimane implicita nel termine di viscosità 
dinamica  presente nella definizione delle componenti del tensore 
degli sforzi. Avendo però assunto la densità costante, ne consegue 
che le variazioni di temperatura dovute alla variazione delle altre 
variabili termodinamiche siano molto contenute, al punto da poter 
considerare  costante. Leffetto di questa assunzione è di 
fondamentale importanza in quanto consente di disaccoppiare 
lequazione di conservazione dellenergia dalle restanti equazioni, il 
che, a sua volta, consente di risolvere il campo di velocità e 
pressione attraverso la soluzione delle sole equazioni di 
conservazione della massa e di bilancio di quantità di moto.  
 Risulta a questo punto doveroso sottolineare che lassunzione 
di flusso incomprimibile è sempre unapprossimazione, non 
essendo mai verificata realmente nella pratica la condizione di 
densità costante. Esistono, ciononostante, numerose classi di 
problemi per le quali tale assunzione comporta degli errori 
senzaltro accettabili se comparati allenorme semplificazione che 
tale ipotesi comporta. Gli effetti della comprimibilità, infatti, 
possono essere descritti attraverso il numero di Mach (M), un 
numero adimensionale definito dal rapporto tra il modulo della 
velocità del fluido in un punto e la corrispondente velocità del 
suono in quel punto: 
? ? ??????  
  Capitolo 1: Introduzione 
8 
 
La velocità del suono, a sua volta, è  definita come la 
variazione di pressione in funzione della variazione di densità a 
entropia costante: 
?? ? ????????????? 
Si può dimostrare che il rapporto tra un generico coefficiente 
di forza calcolato in flusso incomprimibile (? ? ?) ed il 
corrispondente coefficiente calcolato con leffettivo numero di 
Mach è pari a: ??????? ? ?? ? ?? 
 
M 
???????  Errore (%) V(km/h) Applicazioni dellipotesi di flusso incomprimibile 
0,00 1,000 0,0 0 
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0,05 0,999 0,1 61 
0,10 0,995 0,5 122 
0,15 0,989 1,1 184 
0,20 0,980 2,0 245 
0,25 0,968 3,2 306 
0,30 0,954 4,6 367 
0,35 0,937 6,3 428 
0,40 0,917 8,3 490 
Tab.1.1: Errore percentuale al variare del numero di Mach 
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Dalla Tab.1.1 si evince immediatamente che 
lapprossimazione di flusso incomprimibile risulta tanto più 
accurata quanto più è piccolo il valore del numero di Mach, motivo 
per cui, generalmente, nella pratica, si considera un flusso 
incomprimibile per ? ? ???. Oltre questo valore limite, infatti, gli 
errori che si commettono non sono, in genere, più accettabili. 
 1.3 La turbolenza 
 Come anticipato nel precedente capitolo, tutti i flussi che si 
incontrano nella pratica ingegneristica sono caratterizzati, seppur in 
diversa misura, dalla presenza della turbolenza. Data limpossibilità 
di fornire una definizione rigorosa e generale della turbolenza, si 
parlerà di flusso turbolento, in termini del tutto qualitativi, ogni 
qualvolta sincontrerà un flusso caratterizzato dalla sovrapposizione 
di un campo di moto medio, con proprietà costanti o variabili 
regolarmente, ed un campo di moto fluttuante, contraddistinto da 
una variazione aleatoria delle grandezze caratteristiche del flusso 
stesso. Nei successivi paragrafi verrà fornita una descrizione di 
massima del fenomeno fisico, atta a sottolineare limportanza che 
questo riveste nellambito della risoluzione numerica delle 
equazioni di Navier-Stokes. 
 1.3.1 Fisica del fenomeno 
 Lo studio delle correnti viscose indica che il regime di moto 
si mantiene laminare soltanto per numeri di Reynolds relativamente 
piccoli, essendo il numero di Reynolds un parametro adimensionale 
così definito: 
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?? ? ???? ? ???  
 con: 
· : densità del fluido [kg/m
3
] 
· U: velocità caratteristica [m/s] 
· L: lunghezza caratteristica [m] 
· : viscosità dinamica [Pa·s] 
· : viscosità cinematica [m
2
/s] 
  
 Il numero di Reynolds, legato al nome di Osborne Reynolds 
che per primo studiò sistematicamente il problema della transizione 
turbolenta, può essere oggetto di una fondamentale interpretazione 
fisica: esso rappresenta, infatti, il rapporto, a livello di ordini di 
grandezza, tra le forze dinerzia e le forze viscose agenti sul fluido. 
Attraverso una massiccia attività sperimentale, Reynolds giunse alla 
conclusione che esisteva un valore critico del numero di Reynolds 
per cui avveniva la transizione del flusso da laminare a turbolento 
(Fig.1.1). 
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Fig.1.1:Transizione da flusso laminare a flusso turbolento al crescere del numero di 
Reynolds. 
 
 Superato, quindi, tale valore critico, il moto assume aspetti 
profondamente differenti da quelli che caratterizzano il regime 
laminare e i valori delle componenti della velocità e della pressione 
mostrano rapide variazioni nel tempo, sebbene le condizioni al 
contorno possano essere (e in gran parte dei casi siano 
effettivamente) perfettamente compatibili con un moto stazionario 
(Fig.1.2). 
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Fig.1.2:Transizione turbolenta di un getto daria attraverso un ugello circolare, 
     Re=10
5
. 
 
 L'approccio più classico allo studio della transizione è la 
teoria della stabilità lineare delle piccole perturbazioni, in cui un 
disturbo sinusoidale di piccola ampiezza viene sovrapposto ad una 
determinata corrente laminare e si osserva se il disturbo viene 
smorzato, oppure amplificato, al passare del tempo. Naturalmente la 
teoria delle piccole perturbazioni non è in grado di descrivere il 
complesso processo non lineare con cui la corrente da laminare 
diviene turbolenta; essa è però in grado di determinare, ad esempio, 
quali profili di velocità sono instabili, quali perturbazioni si 
amplificheranno più rapidamente, e quali sono i parametri 
attraverso i quali si può controllare la transizione.   
 Se il regime di moto è turbolento, quindi, le varie masse di 
fluido si muovono in maniera apparentemente disordinata e le 
singole particelle presentano traiettorie random anche quando, in 
media, il loro spostamento avviene lungo una direzione ben precisa. 
Inoltre, a tale regime di moto è sempre associato un elevato 
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rimescolamento, ovvero una marcata tendenza alla diffusione di 
ogni grandezza fisica, sia essa vettoriale (come la quantità di moto) 
oppure scalare (come il calore o la concentrazione di specie 
chimiche).  
 Chiaramente, ogni qualvolta un flusso modifica le sue 
caratteristiche a causa di uninstabilità di qualsivoglia natura, le 
capacità di predire la dinamica del suo moto diminuiscono. 
Trattandosi quindi la turbolenza di una successione continua di stati 
instabili, con variazioni aleatorie delle grandezze fisiche in esame, 
in un gran numero di applicazioni pratiche diventa giustificata, se 
non obbligata, una descrizione di tipo statistico del fenomeno. 
 1.3.2 Modello di Kolmogorov 
 In termini del tutto generali, un flusso turbolento può essere 
pensato come costituito da un insieme di strutture vorticose, di 
differenti dimensioni ed intensità, interagenti tra loro in maniera 
tale da dar luogo ad un moto random delle particelle fluide. In base 
a questa definizione, i parametri fondamentali che caratterizzano il 
fenomeno risultano i seguenti: 
· d, diametro caratteristico della struttura vorticosa 
· , velocità caratteristica della struttura vorticosa 
  
 Tali grandezze concorrono, infatti, a definire le scale spaziali 
e temporali caratteristiche del flusso turbolento in esame. Con 
particolare riferimento alle scale spaziali, occorre precisare che 
queste non sono variabili discretamente allinterno di un certo 
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intervallo, bensì è più corretto affermare che allinterno di ogni 
flusso turbolento è presente uno spettro continuo di scale, a 
ciascuna banda del quale è associato un certo contenuto energetico. 
Nella successiva Fig.1.3 si riporta uno spettro tipico dellenergia 
cinetica in funzione di un parametro adimensionale k che varia in 
maniera inversamente proporzionale alla dimensione della struttura 
vorticosa (alti valori di k corrispondono, quindi, alle piccole scale 
della turbolenza e viceversa).  
Fig.1.3:Spettro dellenergia in funzione della scala spaziale. 
  
 Nel modello di Kolmogorov, dal nome del matematico russo 
Andrej Nikolaevi Kolmogorov, vengono identificati i due estremi 
di tale spettro, ovvero: 
· una macroscala, alla quale lenergia viene fornita 
· una microscala, alla quale lenergia viene dissipata 
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Secondo Kolmogorov, quindi, la dinamica della turbolenza è 
descritta dal modello della cascata di energia: lenergia tende a 
trasmettersi dalle grandi scale alle scale man mano più piccole, fino 
ad arrivare alla scala minima, detta appunto scala di Kolmogorov, 
per cui è possibile il meccanismo di dissipazione viscosa. Facendo 
lipotesi di turbolenza omogenea ed isotropa, da cui consegue un 
flusso statisticamente stazionario, è possibile affermare che le 
strutture vorticose di eguale misura tendono ad evolvere nella stessa 
maniera e con la stessa velocità caratteristica , in particolare le 
strutture più grandi tendono a ruotare più velocemente e viceversa. 
 
  Fig.1.4:Cascata di energia secondo il modello di Kolmogorov. 
 
Altra conseguenza fondamentale dellassumere lomogeneità 
e lisotropia del fenomeno risulta la costanza del rateo di energia 
che dalle grandi scale si trasmette alle piccole scale. Indicando, 
quindi, con  lenergia per unità di massa e per unità di tempo che 
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viene fornita alle grandi scale, questa rappresenta anche la quantità 
di energia trasferita secondo il modello a cascata e quella dissipata 
dalle azioni viscose alle piccole scale. 
 Risulta a questo punto fondamentale stabilire lordine di 
grandezza delle scale minima e massima che caratterizzano un 
flusso turbolento. Per quanto riguarda la scala massima dmax , 
responsabile della maggior parte dei fenomeni di trasporto di 
quantità di moto ed energia, possiamo dire che questa è limitata 
solamente dai confini fisici del flusso. La scala minima dmin , invece, 
è fortemente condizionata dagli effetti viscosi, pertanto sarà legata 
al valore della viscosità cinematica  del fluido; assumendo che dmin 
sia funzione solo del rateo di energia   e della viscosità cinematica 
, da unanalisi dimensionale segue la seguente relazione: 
???? ? ???????? 
 dalla quale segue immediatamente che, maggiore lintensità 
della turbolenza, quindi maggiore la quantità di energia, minore 
sarà la scala minima del problema. Ricordando, inoltre, la 
definizione del numero di Reynolds e ponendo dmax uguale alla 
dimensione caratteristica del problema, segue la fondamentale 
relazione tra le scale della turbolenza ed il numero di Reynolds: ???????? ? ?????? 
che conferma il legame inverso tra dmin e lintensità della 
turbolenza. Nella successiva Tab.1.2 si riportano, a titolo di 
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esempio, gli ordini di grandezza delle scale della turbolenza per 
alcune situazioni dinteresse nello studio dellaerodinamica esterna. 
 
 Re dmax dmin/dmax dmin 
Strato limite 
attaccato 
1x10
3
 10 mm 5,6x10
-3
 5,6x10
-2
 mm 
Strato limite 
separato 
1x10
6
 1 m 3,2x10
-5
 3,2x10
-2
 mm 
Scia libera 1x10
8
 50 m 1x10
-6
 5x10
-2
 mm 
Tab.1.2:Ordine di grandezza delle scale di turbolenza 
 
 Dalla precedente Tab.1.2 risulta evidente che la scala di 
Kolomogorov risulta sempre molto minore (diversi ordini di 
grandezza) della dimensione caratteristica del problema e diventa 
sempre minore al crescere del numero di Reynolds. Per i motivi che 
verranno illustrati in dettaglio nel successivo capitolo, questa 
evenienza, unita alla non-stazionarietà intrinseca della turbolenza, 
comporterà una richiesta computazionale non sempre sostenibile, 
ragione per cui si renderà necessaria ladozione di modelli di 
calcolo semplificati. 
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 Capitolo 2: Risoluzione numerica delle 
equazioni di Navier-Stokes
[2] 
 La Fluidodinamica Computazionale (Computational Fluid 
Dynamics, CFD) è quella branca della meccanica dei fluidi che 
utilizza analisi numeriche e algoritmi di calcolo per risolvere ed 
analizzare problemi inerenti alla dinamica dei fluidi. Elemento 
fondamentale della CFD è il calcolatore, necessario a simulare 
linterazione tra i fluidi ed i corpi in questi immersi, in presenza di 
un moto relativo. Visto il recente progresso nelle capacità 
computazionali dei calcolatori, la CFD sta assumendo un ruolo 
sempre più importante in ambito industriale, considerando anche i 
costi ed i tempi ridotti rispetto ad unanaloga attività sperimentale e 
la maggiore mole di informazioni sul flusso reperibili. Nei 
successivi paragrafi si riportano le principali tecniche di risoluzione 
numerica delle equazioni di Navier-Stokes, con particolare 
attenzione a quelle utilizzate nellambito del presente studio. 
 2.1 DNS, Direct Numerical Simulation 
 In linea di principio, la procedura ideale sarebbe quella di 
risolvere direttamente le equazioni del moto complete, eseguendo, 
cioè, una simulazione numerica diretta o DNS. Come già esposto 
nei precedenti capitoli, si tratta di risolvere un sistema di equazioni 
differenziali alle derivate parziali, non lineari, altamente accoppiate, 
e, dovendo tener conto anche della turbolenza, non-stazionarie e tri-
dimensionali.  
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 ???? ? ????????? ? ? 
? ??????? ? ??? ? ????????? ? ??????? ? ?????? 
???
?? ?? ? ??? ??? ? ? ?????? ???? ?? ? ??? ???
? ? ??????? ? ????????? ????????????  
+ condizioni al contorno 
+ condizioni iniziali 
 
 Tuttavia, leffetto più marcato della turbolenza non risiede 
tanto nella maggiore complessità matematica del problema, quanto 
piuttosto nella richiesta di unopportuna griglia di calcolo, che sia 
delle dimensioni necessarie per poter apprezzare al meglio il 
fenomeno. Volendo, infatti, risolvere per via diretta il flusso, è 
necessario risolvere la dinamica di tutte le strutture presenti al suo 
interno, in particolare alle piccole scale, e per fare ciò occorre 
disporre di una griglia di calcolo composta di celle sufficientemente 
più piccole della minima scala spaziale presente nel flusso. Appare 
evidente, anche alla luce di quanto sottolineato nel capitolo 
precedente, che la richiesta computazionale, in termini di numero 
totale di celle rappresentanti il volume di calcolo, sarà tanto 
maggiore quanto più piccole saranno le scale minime della 
turbolenza e, quindi, crescerà allaumentare del numero di 
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Reynolds. Conseguenza di ciò è che, dato lo stato dellarte dei 
calcolatori, si avrà un notevole limite sul numero di Reynolds nella 
risoluzione DNS, come evidenziato nella successiva Tab.2.1. 
 
Direct Numerical Simulation 
Tipo di flusso Remax 
2D  10
4
 
3D  10
3
 
Tab.2.1: Limiti della DNS. 
 
 Dalla precedente tabella si evince che, dato lo stato attuale 
della tecnologia, non è possibile ottenere una soluzione diretta DNS 
per quei valori del numero di Reynolds che sarebbero di interesse 
pratico ( 10
8
-10
9
), motivo per il quale è necessario introdurre dei 
modelli di calcolo semplificati. 
 2.2 RANS, Reynolds Averaged Navier-Stokes 
Le equazioni RANS rappresentano una semplificazione del sistema 
completo di equazioni di Navier-Stokes e si basano sulla seguente 
idea: ogni flusso turbolento può sempre essere pensato come la 
sovrapposizione di un campo di moto medio ed un campo di moto 
fluttuante. Conseguenza fondamentale di tale assunzione è che il 
contributo fluttuante può essere separato dal campo di moto medio; 
tuttavia, ne consegue anche che le variabili non potranno più 
intendersi come istantanee ma saranno mediate rispetto ad un 
certo tempo caratteristico del problema, da cui il nome di questa 
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particolare tecnica. Il tempo caratteristico rispetto al quale eseguire 
la media dovrà rispondere a due requisiti opposti: da un lato dovrà 
essere sufficientemente piccolo rispetto al tempo caratteristico del 
fenomeno analizzato, dallaltro sufficientemente maggiore rispetto 
alle fluttuazioni turbolente. Eseguendo quindi la scomposizione di 
tutte le variabili nei loro termini medi e fluttuanti, si ottengono le 
seguenti equazioni per flusso incomprimibile, stazionario: 
 ???????? ? ? 
???? ? ????????? ? ? ????????? ? ? ? ?????? ? ??? ? ?????? ????????? ??????????????????? ?????? ???????????????????? ?????????? ??????? ? 
 
 Lultimo termine che compare nellequazione di 
conservazione della quantità di moto rappresenta una fondamentale 
differenza con le equazioni classiche. Tale termine, detto tensore 
degli sforzi di Reynolds, racchiude, infatti, al suo interno tutte le 
componenti fluttuanti caratteristiche del flusso turbolento. Occorre 
però tenere presente che, sebbene si siano separate la parte media da 
quella fluttuante, non è possibile risolvere separatamente i due 
campi in quanto questi risultano fortemente dipendenti luno 
dallaltro e, pertanto, sono da risolvere in maniera accoppiata. 
Unaltra fondamentale conseguenza dellintroduzione del tensore di 
Reynolds è la comparsa di sei nuove variabili, le quali rendono il 
problema non più ben posto; se a ciò si aggiunge la perdita di 
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qualsiasi informazione sugli effetti locali della turbolenza, si 
comprende la necessità di introdurre delle nuove equazioni che 
consentano di chiudere il problema e di legare le quantità medie a 
quelle fluttuanti. 
 2.2.1 Modelli di turbolenza 
 Un modello di turbolenza è rappresentato da una procedura 
numerica, basata su una o più equazioni aggiuntive, che metta in 
relazione le componenti medie con quelle fluttuanti del campo, al 
fine di rendere il problema matematicamente ben posto. Occorre 
subito precisare che, poiché non esiste alcun modello universale, 
capace cioè di fornire la migliore rappresentazione della turbolenza 
in qualsiasi situazione, è inevitabile il dover ricorrere a delle scelte 
arbitrarie sia nella costruzione che nella scelta del modello di 
turbolenza. Conseguenza di ciò è che a diversi modelli di 
turbolenza corrisponderanno diverse soluzioni per il flusso in 
esame, la validità delle quali dipenderà dalla capacità del modello 
di cogliere correttamente gli effetti della turbolenza sul campo 
medio. 
 I modelli di turbolenza vengono generalmente classificati in 
base al numero di equazioni di trasporto aggiuntive che 
introducono. Nellambito di questo studio sono stati utilizzati due 
diversi modelli di turbolenza, il k- realizable ed il k- SST, 
entrambi appartenenti alla categoria dei modelli a due equazioni e 
di uso abbastanza frequente in ambito aeronautico. Nel seguito 
verranno presentate le caratteristiche principali di entrambi i 
modelli. 
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 2.2.2 k- realizable
[3][4]
 
 La famiglia di modelli k- fornisce un buon compromesso in 
termini di robustezza, costo computazionale ed accuratezza dei 
risultati. Si parla di famiglia di modelli in quanto ne sono 
disponibili diverse varianti, ciascuna delle quali ottimizzata per 
determinate applicazioni: in ogni caso, come già detto, si tratta di 
modelli a due equazioni, dove con due equazioni sintendono le due 
ulteriori equazioni di trasporto introdotte per la chiusura del 
problema. Tali equazioni di trasporto riguardano lenergia cinetica 
turbolenta ed il suo rateo di dissipazione, k ed  rispettivamente. Nel 
caso specifico è stato utilizzato il modello k- realizable; tale 
modello si basa su una equazione di trasporto del rateo di energia  
leggermente modificata rispetto al modello standard, e sullipotesi 
che i coefficienti presenti in tale equazione non siano costanti, come 
nel modello standard, ma dipendano dalle caratteristiche del flusso 
medio e della turbolenza. Tale ipotesi, oltre a soddisfare determinati 
vincoli matematici sulle tensioni normali, tipici della fisica della 
turbolenza (da cui il nome realizable), risultano anche coerenti con 
le osservazioni sperimentali di strati limite turbolenti. Il modello k- 
realizable risulta generalmente migliore, o almeno di pari 
accuratezza, rispetto al modello standard, soprattutto nelle 
applicazioni aeronautiche di aerodinamica esterna, dove il vasto 
utilizzo ne ha permesso una continua ottimizzazione.   
 2.2.3 k- SST
[3][4]
 
 La famiglia di modelli k- rappresenta una variazione dei 
modelli k- presentati nel paragrafo precedente; sono infatti anche 
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questi modelli di turbolenza a due equazioni ma differiscono per la 
seconda variabile presa in considerazione. Infatti, oltre allenergia 
cinetica turbolenta k, viene introdotta la variabile , definita come 
il rateo specifico di dissipazione, ovvero il rateo di dissipazione per 
unità di energia cinetica turbolenta. Per quanto riguarda il modello 
nella sua forma standard, questo presenta il vantaggio, rispetto ai 
modelli k-, di una maggiore robustezza allinterno dello strato 
limite, specialmente nelle zone di gradiente avverso di pressione. 
Daltra parte, sempre rispetto ai modelli k-, il modello k- 
standard presenta una forte sensibilità alle condizioni al contorno 
dellinlet e quindi della corrente libera. Il modello k- SST 
rappresenta unevoluzione del modello standard, nella quale si è 
cercato di risolvere questultimo inconveniente: ciò è stato possibile 
attraverso lintroduzione di un nuovo termine di diffusione, non-
conservativo, associato ad una blending function, che permettesse di 
risolvere il problema nel flusso libero senza perdere laccuratezza 
alla parete tipica del modello.  
 2.3 U-RANS, Unsteady-Reynolds Averaged Navier-
Stokes  
 Le equazioni U-RANS presentano le stesse caratteristiche già 
illustrate per le equazioni RANS, delle quali rappresentano la 
versione non-stazionaria. Eseguendo quindi la scomposizione delle 
variabili in un termine medio ed uno fluttuante, le equazioni per un 
fluido incomprimibile assumono la seguente forma: 
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???????? ? ? 
??????? ? ???? ? ????????? ? ??? ??????? ? ? ? ?????? ? ??? ? ?????? ????????? ??????????????????? ?????? ???????????????????? ?????????? ??????? ? 
  
 La differenza fondamentale rispetto al caso delle RANS è che 
in uscita dal calcolatore non avremo più un singolo valore, costante, 
per ciascuna variabile ma un segnale funzione del tempo. Inoltre, la 
necessità di risolvere la dipendenza temporale, rende questa tecnica 
più esigente dal punto di vista della richiesta computazionale 
rispetto ad una semplice RANS. 
 2.4 LES, Large Eddy Simulation 
 Il modello LES si colloca nella categoria dei modelli ibridi, 
quei modelli cioè che risolvono direttamente alcune parti del flusso, 
modellandone le restanti. Lidea alla base di questi modelli è che la 
risoluzione della griglia di calcolo è in genere sufficiente per la 
soluzione diretta delle grandi scale della turbolenza, pertanto queste 
vengono risolte per via diretta e si procede alla modellazione 
soltanto delle scale più piccole. I vantaggi di un simile approccio 
sono molteplici: da un lato, risolvendo direttamente le grandi scale 
della turbolenza, si ottiene una descrizione più accurata della loro 
dinamica, tenendo anche presente che le grandi scale sono quelle 
che maggiormente dipendono dal tipo di flusso in esame. Daltra 
parte, dovendo modellare esclusivamente le piccole scale della 
turbolenza, le quali tendono ad essere più universali e meno 
dipendenti dal flusso in esame, è possibile utilizzare dei modelli di 
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turbolenza che siano specifici per questultime, i cosiddetti Sub-
Grid Scale Models (SGS Models), con conseguente aumento 
nellaccuratezza delle previsioni. Chiaramente la risoluzione diretta, 
seppur parziale, di un flusso turbolento, richiede la risoluzione di un 
modello tri-dimensionale e non-stazionario anche quando la 
geometria e la fisica del problema farebbero pensare diversamente. 
Conseguenza di ciò è una richiesta computazionale, sia in termini di 
griglia che, quindi, di tempi di calcolo, molto elevata. 
 2.5 DES, Detached Eddy Simulation
[5]
 
 Il modello DES rappresenta, a sua volta, un modello ibrido, 
pur potendosi definire come una variazione del modello RANS; 
esso, infatti, rappresenta un modello RANS che, però, passa ad una 
formulazione di tipo Sub-Grid Scale laddove la risoluzione della 
griglia è tale da consentire un calcolo LES. Ne consegue, quindi, 
che le zone nelle quali la scala della turbolenza è minore della 
dimensione massima della griglia (ad esempio nei pressi delle pareti 
solide, dove lo strato limite è attaccato) vengono risolte con un 
modello RANS, mentre in tutte le zone nelle quali la scala della 
turbolenza è maggiore delle dimensioni della griglia (ad esempio 
dove si registra la separazione dello strato limite) viene seguito un 
approccio LES, come schematizzato nelle successive Fig.2.1 e 
Fig.2.2. 
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Fig.2.1:Schema esemplificativo del funzionamento di un modello DES. 
 
Fig.2.2:Suddivisione dettagliata del campo fluidodinamico e diversi modelli utilizzati. 
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 Un modello DES si colloca sia in termini di accuratezza che 
di richiesta computazionale tra un approccio RANS ed uno LES, 
come visibile nella successiva Fig.2.3. 
 
Fig.2.3:Modelli di risoluzione e scale della turbolenza. 
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 Capitolo 3: Geometria 
 Esaurita la panoramica sugli aspetti teorici del problema, nel 
seguente capitolo vengono introdotte e descritte le caratteristiche 
geometriche del modello oggetto dello studio e del dominio di 
calcolo necessario ad una corretta descrizione matematica del 
problema. Entrambi questi elementi sono stai importati in STAR-
CCM+
®
 come elementi di superficie, definiti, ovvero, dalle 
superfici esterne che li delimitano. 
 3.1 Ala 
 Il modello utilizzato per questo studio è una semiala trapezia 
di basso allungamento (AR = 2), con rapporto di rastremazione   
0,4 e con un angolo di freccia al bordo dattacco ???16,8°. La 
geometria risulta abbastanza semplice, con le uniche peculiarità del 
siluro in corrispondenza dellestremità alare e del piccolo 
ingobbamento della superficie nella zona della radice al fine di 
alloggiare i sistemi di attuazione, come visibile in Fig.3.1. 
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Fig.3.1: Semiala. 
  
 In Fig.3.2 segue una rappresentazione quotata della forma in 
pianta della semiala. 
Fig.3.2:Semiala, forma in pianta. 
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 Note le condizioni di prova, ovverosia velocità asintotica in 
modulo pari a 70 m/s, equivalente ad un numero di Mach di circa 
0,2 , ne consegue un numero di Reynolds, riferito alla corda alla 
radice, pari a circa 1,65x10
6
. 
 3.1.1 Feature Curves 
 Lunica operazione resasi necessaria sulla geometria della 
semiala, vista la sua relativa semplicità, è stata quella di marcatura 
degli spigoli (Edge Markers) attraverso lutilizzo di apposite 
Feature Curves. Tale operazione consente di conservare tutte le 
caratteristiche geometriche delloggetto in esame durante il 
successivo processo di generazione della mesh. Nelle successive 
Fig. 3.3 e Fig.3.4 si riportano una rappresentazione globale e di 
dettaglio delloperazione eseguita. 
Fig.3.3:Feature Curves. 
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Fig.3.4:Feature Curves, dettaglio. 
 
  
 3.2 Dominio 
 Il dominio di calcolo utilizzato presenta una forma esaedrica 
regolare, tipica per il tipo di problema affrontato (aerodinamica 
esterna, flusso strettamente subsonico). In Fig.3.5 segue la 
rappresentazione quotata del dominio e della posizione relativa 
dellala allinterno del dominio stesso. 
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Fig.3.5:Dominio di calcolo. 
 
 Dalla precedente figura emergono due caratteristiche 
fondamentali: 
· la superficie laterale interna del dominio viene fatta 
coincidere con il piano di simmetria dellala, la qual cosa, 
imponendo le giuste condizioni al contorno, permette di 
studiare la sola semiala piuttosto che lala completa; 
· le dimensioni del dominio risultano leggermente maggiorate 
rispetto allo standard per questo tipo di problemi (tipicamente 
sono sufficienti 8/10 corde a monte e a valle del modello) a 
causa della necessità di imporre angoli di incidenza 
sufficientemente elevati da poter ricostruire efficacemente la 
polare; senza questo accorgimento, i contorni del dominio 
andrebbero ad influenzare la direzione delle linee di corrente 
e della scia, invalidando i risultati. 
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 3.3 Sistema di riferimento 
 Come visibile dalle precedenti figure, insieme allala ed al 
dominio di calcolo è stato anche importato il sistema di riferimento 
principale rispetto al quale questi due elementi sono stati definiti 
(Laboratory Reference System). In particolare, tale sistema è un 
riferimento cartesiano ortogonale con la direzione x allineata con 
lasse longitudinale del dominio e definita positiva nel verso della 
corrente, la direzione z diretta lungo la verticale e definita positiva 
verso lalto e la direzione y tale da definire una terna destrorsa.  
 In aggiunta a tale sistema di riferimento principale, 
considerato fisso, ne è stato definito un altro, mobile, coincidente 
col primo ma libero di ruotare attorno allasse y. Questo perché, 
definendo il vettore velocità attraverso le sue componenti nel 
sistema di riferimento mobile, è sufficiente ruotare questultimo per 
ruotare lintero vettore velocità, ottenendo così le diverse 
condizioni di angolo dincidenza desiderate, pur mantenendo fisso 
il modello. Per come è stato definito il sistema mobile, infatti, 
langolo dincidenza risulta esattamente pari allangolo formato 
dagli assi x e z di tale sistema con gli omologhi assi del sistema 
fisso. 
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 Capitolo 4: Regions e condizioni al 
contorno 
 Una volta importata la geometria del modello in esame, 
occorre definire le diverse regioni (Regions), o la regione nel caso 
ve ne sia una sola, e la natura delle superfici (Boundaries) che le 
delimitano. Linsieme di Regions e Boundaries definisce il volume 
di calcolo. Loperazione di suddivisione in regioni e superfici al 
contorno in Star-CCM+
®
 è automatizzata e contemporanea al 
processo di importazione della geometria (Fig.4.1). 
 
Fig.4.1:Opzioni di importazione. 
  
 Nel caso specifico è presente ununica regione, denominata 
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Region 1, che rappresenta la parte del volume di calcolo destinata al 
fluido, a cui verranno in un secondo momento assegnate le 
caratteristiche fisiche richieste. Per quanto riguarda, invece, le 
superfici che delimitano la regione, ne sono state individuate in 
totale dieci, quattro delle quali necessarie a delimitare il dominio di 
calcolo (Inlet, Outlet, Box e Symmetry), le restanti sei necessarie per 
rappresentare la geometria dellala (Ala_dorso, Ala_ventre, 
Ala_leading edge, Ala_trailing edge, Ala_tip, Siluro). Nella 
successiva Fig.4.2 è riportato un dettaglio dellobject tree con la 
suddivisione della regione in superfici e la presenza dellelemento 
Feature Curves già discusso nel capitolo precedente. Su ciascuna 
delle superfici presenti è necessario definire le opportune condizioni 
al contorno. 
 
Fig.4.2:Dettaglio dellobject tree. 
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 Verranno di seguito discusse le caratteristiche di ciascuna 
Boundary con le rispettive condizioni al contorno imposte su 
ognuna di esse. 
 4.1 Inlet, Outlet 
Fig.4.3: Inlet e Outlet. 
  
 Le Boundary Inlet e Outlet rappresentano la delimitazione 
anteriore e posteriore del dominio, oltre che le superfici attraverso 
cui si impone lingresso e luscita del flusso. Per quanto concerne 
lInlet è stata imposta la condizione al contorno di Velocity Inlet, 
condizione che richiede in input il vettore velocità, espresso in 
componenti rispetto ad un certo sistema di riferimento, il valore 
della temperatura statica ed i valori caratteristici della turbolenza 
del flusso in ingresso. Noti questi valori, il valore della restante 
variabile, la pressione, viene ricostruito a partire da 
unestrapolazione dei valori nelle celle immediatamente adiacenti. 
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 Nel caso specifico, lavorando in condizioni di flusso 
incomprimibile ed assumendo il disaccoppiamento dellequazione 
di bilancio energetico, non è stato necessario specificare il valore 
della temperatura. I valori imposti sono riassunti nelle successive 
Fig.4.4 e Tab.4.1. 
 
 
Fig.4.4:Velocity Inlet. 
 
Velocity Inlet 
Grandezza in input Valore 
Turbulence Intensity 0.01 
Turbulence Viscosity Ratio 10 
Velocity [70, 0, 0] m/s 
Tab.4.1: Velocity Inlet. 
 
 Come già accennato nel capitolo precedente, le componenti 
del vettore velocità sintendono espresse nel sistema di riferimento 
ausiliario mobile.  
 In corrispondenza dellOutlet, invece, è stata imposta la 
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condizione al contorno di Pressure Outlet. Tale condizione richiede 
in input il valore della pressione alluscita e, anche in questo caso, 
delle caratteristiche della turbolenza, ricostruendo per 
estrapolazione il valore della velocità e, se necessario, della 
temperatura. La pressione allOutlet è stata posta pari alla pressione 
atmosferica, come riassunto nelle successive Fig.4.5 e Tab.4.2. 
 
 
Fig.4.5:Pressure Outlet. 
 
Pressure Outlet 
Grandezza in input Valore 
Pressure (relative) 0.0 Pa 
Turbulence Intensity 0.01 
Turbulence Viscosity Ratio 10 
Tab.4.2: Pressure Outlet. 
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 4.2 Symmetry  
 La superficie laterale del dominio di calcolo è stata 
volutamente fatta coincidere con il piano di simmetria dellala, al 
fine di sfruttarne tale caratteristica, come visibile nella successiva 
Fig.4.6. 
Fig.4.6: Symmetry. 
  
 Su tale superficie è stata infatti definita la condizione di 
Symmetry Plane, la quale impone automaticamente pari a zero le 
azioni tangenziali alla parete (imponendo, quindi, la condizione di 
tangenza sul vettore velocità) e ricostruisce per estrapolazione dalle 
celle adiacenti i valori di pressione e, se necessario, della 
temperatura. 
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 4.3 Box  
 Il Box è costituito dallinsieme delle restanti tre superfici del 
dominio (superiore, inferiore e opposta rispetto al piano di 
simmetria), omesse dalle figure precedenti per ovvie ragioni di 
visualizzazione. Su queste tre superfici, per questioni di 
congruenza, è stata imposta una condizione di Velocity Inlet con i 
medesimi valori già imposti allingresso ed anche in questo caso 
con le componenti di velocità espresse nel sistema di riferimento 
ausiliare mobile. Tale scelta è dettata dalla necessità di ricreare le 
condizioni di flusso libero a distanza dal modello, laddove una 
condizione di parete solida sul Box non lavrebbe consentito, dal 
momento che avrebbe forzato le linee di corrente in direzione 
tangenziale alla parete stessa.  
 4.4 Ala  
 LAla, come anticipato, è costituita dallinsieme di più 
superfici, corrispondenti alla suddivisione già presente sul modello 
importato (Ala_dorso, Ala_ventre, Ala_leading edge, Ala_trailing 
edge, Ala_tip, Siluro) e visibili nella successiva Fig.4.7. 
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Fig.4.7:Suddivisione dellAla in superfici (dalla figura si è omessa la 
rappresentazione della superficie Ala_ventre per ovvie ragioni di visualizzazione). 
 
 Sebbene queste superfici presentino tutte la medesima 
condizione al contorno di parete solida (Wall) con annessa 
condizione di non-scorrimento (No-slip), si è ritenuto opportuno 
conservare questa suddivisione per ovviare, in successiva fase di 
costruzione della mesh di superficie, a problemi di interfaccia tra 
geometria e griglia di calcolo, problemi che verranno affrontati nei 
successivi capitoli. In virtù dellimposizione della condizione Wall, 
No-slip, segue lautomatica assunzione di velocità relativa fluido-
parete nulla in corrispondenza della parete stessa, con ricostruzione 
del valore della pressione per estrapolazione dalle celle adiacenti. 
Risulta evidente che per tutte le superfici oggetto di tale condizione 
al contorno è stato necessario prendere in considerazione e risolvere 
lo strato limite inevitabilmente presente.  
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 Capitolo 5: Mesh
[3]
 
 La mesh rappresenta, allinterno di una simulazione 
numerica, la descrizione dello spazio e/o della geometria del 
problema che si intende risolvere. Gli elementi base di una mesh 
sono essenzialmente tre: 
· vertici 
· facce 
· celle 
 Un vertice è un punto dello spazio che può essere definito 
mediante un vettore posizione (Fig.5.1). Più vertici possono essere 
utilizzati per definire una feature curve o una faccia. 
 
Fig. 5.1:Vertice. 
 
 Una feature curve consiste nellinsieme di due o più vertici 
tali da costituire una linea in uno spazio bi-dimensionale (Fig.5.2); 
vengono create a partire da una geometria o da una mesh di 
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superficie allo scopo di rappresentare spigoli o particolari 
geometrici significativi che, altrimenti, potrebbero andare persi nel 
processo di costruzione della mesh di volume. 
Fig.5.2:Feature Curve. 
 
 Una faccia è costituita da un insieme ordinato di tre o più 
punti, tali da rappresentare una superficie in uno spazio tri-
dimensionale (Fig.5.3).  
 
 
Fig.5.3:Faccia. 
 
 Per una corretta interpretazione matematica è necessario che 
le facce siano sempre poligoni semplici, ovvero con spigoli che non 
si attraversano, e non concave.  
 Una cella, infine, è costituita da un insieme ordinato di facce, 
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tali da rappresentare un volume chiuso e in uno spazio tri-
dimensionale (Fig.5.4). 
 
Fig.5.4:Cella. 
 
 Le celle possono avere un numero qualsiasi di facce, con la 
sola limitazione che queste non si intersechino se non negli spigoli 
comuni. In problemi tri-dimensionali sono ammesse celle 
poliedriche di forma arbitraria, in problemi bi-dimensionali, invece, 
celle poligonali di forma arbitraria. 
 5.1 Mesh di superficie 
 Eseguite le operazioni preliminari esposte nei precedenti 
capitoli, è a questo punto possibile procedere con la generazione 
della mesh di superficie mediante loperazione di Surface 
Remesher. Il Surface Remesher è un particolare comando presente 
in Star-CCM+
®
 che, a partire da una geometria o da una mesh di 
superficie pre-esistente, genera una nuova mesh di superficie, di 
migliore qualità e pre-ottimizzata per la specifica mesh di volume 
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che si intende utilizzare.  In questa fase del processo, inoltre, sono 
stati selezionati, regione per regione, i valori delle dimensioni 
minima e di target per quanto concerne le celle, espresse come 
valore percentuale di una lunghezza caratteristica del problema. 
Tale lunghezza caratteristica, detta Base Size, per il caso specifico è 
stata posta pari a 250mm, valore approssimato della lunghezza della 
corda media dellala. Questa operazione ha permesso di raffinare la 
mesh esclusivamente nelle regioni più sensibili dal punto di vista 
geometrico e/o fluidodinamico, quali ad esempio il bordo dattacco, 
il bordo duscita e la zona destremità alare, senza incrementare 
eccessivamente il numero totale di facce, e quindi di celle, 
necessarie. Tale esigenza spiega la necessità di mantenere la 
suddivisione dellala in più superfici distinte, come si era già 
anticipato nei capitoli precedenti. Nella successiva Tab.5.1 vengono 
riportati, regione per regione, i valori relativi e assoluti delle 
dimensioni minima e di target imposti per il Surface Remesher. 
 
Surface Remesher (base size = 250mm) 
Boundary 
Min.Size 
(% of base size) 
Target Size 
(% of base size) 
Min.Size 
(mm) 
Target Size 
(mm) 
Box 15% 30% 37,5 75 
Inlet 15% 30% 37,5 75 
Outlet 15% 30% 37,5 75 
Symmetry 15% 30% 37,5 75 
Ala_dorso 0,4% 0,8% 1 2 
Ala_ventre 0,4% 0,8% 1 2 
Ala_leading edge 0,1% 0,15% 0,25 0,375 
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Ala_trailing edge 0,4% 0,8% 1 2 
Ala_tip 0,4% 0,8% 1 2 
Siluro 0,3% 0,6% 0,75 1,5 
Tab.5.1:Dimensione celle per la mesh di superficie. 
  
 Per quanto riguarda il bordo dattacco dellala ed il siluro 
destremità, oltre al locale infittimento di punti richiesto e visibile 
dalla tabella, si sono resi necessari ulteriori accorgimenti per poter 
rappresentare al meglio la loro curvatura. In particolare, il numero 
di punti necessario alla definizione di una circonferenza, di default 
settato sul valore di 36, è stato portato rispettivamente a 450 e 360 
(mediante il comando di Custom Surface Curvature). Nelle 
successive Fig.5.5 e Fig.5.6 è riportato il confronto, relativo al 
bordo dattacco, tra la soluzione con il valore di default e quella 
corretta con il nuovo valore.  
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Fig.5.5:Rappresentazione errata della geometria (perdita del dettaglio di curvatura e 
forti differenze nelle dimensioni delle celle). 
 
Fig.5.6:Rappresentazione corretta della geometria (migliore dettaglio della curvatura 
e maggiore uniformità nelle dimensioni delle celle). 
 
 La mesh di superficie così generata è costituita da circa 
4,3x10
5
 facce, il 75% circa delle quali necessarie alla 
rappresentazione dellala, visibile in Fig.5.7. 
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Fig.5.7:Mesh di superficie. 
  
 5.2 Prism Layer 
 Prima di procedere con la generazione della mesh di volume, 
sono state settate le impostazioni per la generazione di un altro 
elemento di fondamentale importanza, il Prism Layer. Il Prism 
Layer è un modello disponibile su STAR-CCM+
® 
e facente parte 
della categoria delle mesh di volume. Esso consiste in una serie di 
strati di celle prismatiche ortogonali, generate in prossimità delle 
pareti solide, al fine di consentire una migliore risoluzione del 
flusso in queste particolari zone del dominio. Celle di questo tipo, 
infatti, si prestano meglio alla modellazione dello strato limite: 
permettono una più efficiente risoluzione diretta, qualora la mesh 
sia sufficientemente raffinata, altrimenti consentono comunque una 
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migliore implementazione delle funzioni di parete.  
 Un Prism Layer è definito in termini di: 
· spessore totale; 
· numero di strati; 
· rapporto tra lo spessore di uno strato ed il precedente. 
 Lo spessore totale deve essere tale da garantire che lo strato 
limite si trovi interamente allinterno del Prism Layer, mentre il 
numero di strati è variabile a seconda che si intenda risolvere 
direttamente lo strato limite oppure utilizzare una funzione di 
parete. Il rapporto tra lo spessore degli strati è, invece, regolato da 
una funzione opportuna (progressione geometrica o tangente 
iperbolica). Nelle successive Fig.5.8 e Tab.5.2 si riportano in 
dettaglio i parametri utilizzati nel caso specifico.  
 
 
Fig.5.8:Impostazioni Prism Layer. 
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Prism Layer 
Number of layers 10 
Thickness 
Relative to base Absolute 
4% 10 mm 
Stretching factor 1.3 
Tab.5.2:Caratteristiche Prism Layer. 
 
 Trattandosi di una componente tri-dimensionale, per una 
migliore visualizzazione del Prism Layer, si procede a 
rappresentarne la sua proiezione su piani ortogonali. Nelle 
successive Fig.5.9 e Fig.5.10 è possibile apprezzare la proiezione 
sul piano di simmetria del Prism Layer presente sul dorso e sul 
ventre dellala e la proiezione del Prism Layer presente sul siluro 
destremità sul piano ortogonale passante per lasse del siluro 
stesso. 
Fig.5.9:Visualizzazione del Prism Layer sul dorso/ventre della semiala. 
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Fig.5.10:Visualizzazione del Prism Layer sul siluro destremità. 
 
 5.3 Mesh di volume 
 Dopo aver generato la mesh di superficie ed aver settato le 
impostazioni per il Prism Layer, è dunque possibile procedere alla 
generazione della vera e propria mesh di volume. Il modello scelto è 
quello di mesh poliedrica, la quale rappresenta un ottimo 
compromesso tra capacità di rappresentazione di geometrie più o 
meno complesse e costo computazionale. Infatti, rispetto ad una 
analoga mesh tetraedrica, una mesh poliedrica non richiede 
maggiore preparazione della geometria e, al contempo, è 
caratterizzata da un numero totale di celle cinque/sei volte minore. 
La generazione di una mesh poliedrica procede, infatti, attraverso la 
creazione di una prima mesh tetraedrica, le cui celle vengono poi 
unite a formare poliedri di forma arbitraria, mediamente con 14 
facce anziché 4, il che riduce, ovviamente, il numero totale di celle. 
Della mesh di volume che si va così a generare, è possibile 
controllare la densità di celle (Density) ed il fattore di 
accrescimento (Growth Factor); mentre il primo parametro gestisce 
la dimensione delle celle allinterno del volume, e quindi, in 
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definitiva, il numero totale delle celle stesse, il secondo ne regola la 
velocità di accrescimento tra zone a diverso raffinamento. Sebbene 
sia desiderabile un accrescimento più lento possibile, e quindi più 
regolare, ciò implica chiaramente un aumento del numero totale di 
celle e, di conseguenza, della richiesta computazionale, motivo per 
cui si rende necessaria ladozione di una soluzione di compromesso. 
Nelle successive Fig.5.11 e Fig.5.12 si riassumono le impostazioni 
generali utilizzate. 
 
Fig.5.11:Proprietà mesh poliedrica. 
 
 
Fig.5.12:Density, Growth Factor. 
  
 La mesh di volume così generata risulta composta da circa 
6,4 milioni di celle, delle quali circa 4,8 milioni poliedriche 
(ottenute dallo split di quasi 30 milioni di celle tetraedriche) e circa 
1,6 milioni prismatiche. 
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 5.4 Qualità della mesh 
 Una volta generata una prima mesh, è necessario verificarne 
la validità e la qualità. A tal proposito è stato utilizzato il comando 
Mesh Diagnostic presente su STAR-CCM+
®
. La mesh in esame è 
risultata non valida dal momento che al suo interno sono state 
individuate 15 celle con volume negativo o nullo, come visibile dal 
report riportato in Fig.5.13. 
 
Fig.5.13:Mesh Diagnostic Report. 
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 A questo punto è stato necessario individuare le suddette 
celle per poter ricercare la causa del problema ed, infine, 
correggerlo. Per fare ciò è stato utilizzato il comando Threshold di 
STAR-CCM+
®
, al quale è stato dato linput di individuare tutte le 
celle con volume minore di una certa soglia, pari a zero nel nostro 
caso. Il risultato è una restituzione grafica che evidenzia le celle con 
tale proprietà. Nelle successive Fig.5.14 e Fig.5.15 si riportano la 
finestra di input e la rappresentazione grafica delloutput. 
 
Fig.5.14:Comando Threshold, finestra di input. 
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Fig.5.15:Restituzione grafica delloutput con ingrandimento della zona dinteresse. 
 
 Le celle sotto il valore di soglia sono risultate confinate nella 
zona allintersezione tra il piano di simmetria ed il bordo duscita 
dellala, zona dove, peraltro, è anche presente il Prism Layer. La 
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causa di ciò è stata individuata nello scarso raffinamento della zona 
del bordo duscita che, unito alla brusca variazione nella direzione 
del Prism Layer, ha prodotto lerrore. Per risolverlo, quindi, si è 
ritenuto necessario raffinare ulteriormente la mesh di superficie al 
bordo duscita, riducendo del 25% le dimensioni delle celle, come 
riassunto in Tab.5.3. 
 
Surface Remesher (base size = 250mm) 
Boundary 
Min.Size 
(% of base size) 
Target Size 
(% of base size) 
Min.Size 
(mm) 
Target Size 
(mm) 
Valori di primo tentativo 
Ala_trailing edge 
0,4% 0,8% 1 2 
Valori corretti 
0,1% 0,2% 0,25 0,5 
Tab.5.3:Correzione mesh di superficie al bordo duscita. 
 
 Una volta eseguita questa operazione, è stata generata una 
nuova mesh di volume; tale mesh, ovviamente, è risultata composta 
da un maggior numero di celle, pari a quasi 6,8 milioni, suddivise 
tra 5 milioni circa di celle poliedriche e 1,8 milioni di celle 
prismatiche. Si è fatto quindi nuovamente ricorso al comando Mesh 
Diagnostic che ha confermato la bontà della correzione effettuata e 
la validità della nuova mesh, come visibile dal report di Fig.5.16. 
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Fig.5.16:Mesh Diagnostic Report. 
 
 5.5 Wake Refinement 
 Una volta assicurata la qualità della mesh di volume, lultimo 
step necessario riguarda linfittimento localizzato delle celle 
nellintorno dellala e, soprattutto, della scia (Wake Refinement). 
Per fare ciò sono stati realizzati allinterno del dominio di calcolo 
due box di infittimento, di forma tronco-piramidale, allinterno dei 
quali è stato predisposto un controllo volumetrico sulla dimensione 
delle celle. Il risultato di questa operazione è visibile nella 
successiva Fig.5.17. 
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Fig.5.17:Wake Refinement. 
 
 Questa operazione ha sostanzialmente raddoppiato il numero 
di celle totali, il quale si è attestato al valore definitivo di circa 14 
milioni. 
 5.6 Confronto tra i modelli 
 Quanto detto finora si riferisce alla costruzione della mesh 
per la risoluzione mediante un modello RANS. Per quanto riguarda, 
invece, i due modelli non-stazionari U-RANS e DES oggetto del 
confronto, questi necessitano di una griglia molto più raffinata. 
Tralasciando le modalità di costruzione della mesh, sostanzialmente 
analoghe a quanto visto finora, lunica differenza fondamentale tra 
le due griglie risiede nellinfittimento della scia: in questultimo 
caso si è reso infatti necessario un terzo box dinfittimento unito ad 
un controllo volumetrico ancora più stretto, come visibile dalla 
successive Fig.5.18, Fig.5.19. 
  Capitolo 5: Mesh 
60 
 
 
Fig.5.18:Wake Refinement (da notare la terza zona dinfittimento di forma esaedrica 
attorno alla semiala).
 
Fig.5.19:Wake Refinement, dettaglio dellinfittimento attorno alla semiala. 
 
 Il risultato finale è dato da una mesh costituita da un numero 
totale di celle di circa 6,5 volte maggiore rispetto al caso 
precedente, pari, ovvero, a circa 92 milioni. 
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 Capitolo 6: Fisica del problema e 
condizioni iniziali 
 Una volta completata la costruzione della mesh, è possibile 
passare allassegnazione delle proprietà fisiche al fluido e alla 
definizione dei modelli di calcolo che sintendono utilizzare. 
Mentre le prime, una volta impostate, rappresentano uninvariante 
del problema, indipendentemente dal modello di calcolo utilizzato, 
le proprietà dei diversi modelli andranno invece settate caso per 
caso. 
 6.1 Caratteristiche del fluido 
 Come già esposto nei capitoli precedenti, il volume racchiuso 
allinterno del dominio è stato definito come volume di fluido; una 
volta scelto il tipo di fluido, aria nel caso specifico, è necessario 
impostare le opportune caratteristiche.  
 In particolare, trattandosi, come già detto, di un problema di 
flusso incomprimibile, sono stati selezionati i seguenti modelli: 
· Constant Density 
· Segregated Flow 
 Il primo dei due definisce chiaramente lequazione costitutiva 
per flusso incomprimibile, mentre il secondo impone la risoluzione 
disaccoppiata dellequazione di bilancio energetico. Selezionati 
questi due modelli, il fluido resta definito univocamente attraverso 
due sole quantità, la densità  e la viscosità dinamica , entrambe, 
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per i motivi già esposti, costanti. I valori assegnati a queste due 
quantità sono riassunti nella successiva Tab.6.1. 
 
Caratteristiche del fluido 
Modelli selezionati Proprietà 
Constant Density 
Segregated Flow 
Densità 1,1841 kg/m
3
 
Viscosità Dinamica 1,855x10
-5
 Pa·s 
Tab.6.1:Caratteristiche del fluido. 
 Per concludere la panoramica sulle impostazioni di carattere 
generale, sono stati selezionati i due seguenti ulteriori modelli: 
· Three Dimensional 
· Turbulent 
 Il primo indica chiaramente la natura tri-dimensionale del 
problema da risolvere, mentre il secondo è riferito al regime 
caratteristico del flusso in esame e presenta delle ricadute pratiche 
sostanziali. Per quanto detto nei capitoli precedenti, infatti, la 
presenza della turbolenza richiede lutilizzo di particolari modelli e 
tecniche di risoluzione delle equazioni, non essendo possibile la 
soluzione diretta di queste ultime per valori del numero di Reynolds 
dellordine di quello calcolato per lala (1,65x10
6
). 
 6.2 Caratteristiche del modello RANS 
 Il modello RANS, descritto in dettaglio nel capitolo 2, 
diventa disponibile una volta selezionati i due seguenti modelli: 
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· Turbulent 
· Steady 
 Del primo si è già parlato nel precedente paragrafo, il 
secondo è la caratteristica principale di un modello RANS, il quale 
fornisce la soluzione del campo fluidodinamico in termini di campo 
medio, a cui si aggiunge la modellazione dei termini fluttuanti, 
ovvero sia della turbolenza, mediante il tensore degli sforzi di 
Reynolds. Tale modellazione è di tipo statistico, motivo per cui 
viene meno lesplicita dipendenza temporale.  
 Verranno di seguito esposte le impostazioni di ciascuno dei 
due modelli di turbolenza utilizzati in questo studio. 
 6.2.1 Modello k- realizable 
 Esaurita nel capitolo 2 lintroduzione teorica ai modelli di 
turbolenza, occorre solamente introdurre il concetto di modello di 
parete. Il modello di turbolenza, infatti, lavora in maniera 
accoppiata con un modello di parete (Wall Treatment Model) il 
quale ha la funzione di modellare la produzione e la dissipazione di 
turbolenza alla parete. Nel caso specifico è stato impiegato un 
modello High y+ Wall Treatment. Tale modello rappresenta 
lapproccio classico al modello di parete, andando a ricavare le 
tensioni tangenziali e la produzione e dissipazione di turbolenza alla 
parete mediante equazioni di equilibrio allinterno dello strato 
limite turbolento.  Nella successiva Fig.6.1 si riportano le proprietà 
del modello k- realizable impostate su STAR-CCM+
®
.  
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Fig.6.1:Impostazioni del modello k- realizable. 
  
 6.2.2 Modello k- SST 
 Anche in questo caso, oltre alle impostazioni strettamente 
caratteristiche del modello di turbolenza, resta da definire il 
modello di parete. A differenza del caso precedente, per il modello 
k- si è optato per un All y+ Wall Treatment. Tale modello risulta 
un ibrido tra un modello High y+, che come già visto non risolve 
direttamente lo strato limite ma utilizza equazioni di equilibrio al 
suo interno, ed un modello Low y+ che invece risolve direttamente 
lo strato limite. La tendenza alluno o allaltro modello è 
determinata dalla raffinatezza della griglia di calcolo. 
 Nella successiva Fig.6.2 si riportano le proprietà del modello 
k- SST impostate su STAR-CCM+
®
. 
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Fig.6.2:Impostazioni del modello k- SST. 
 
 6.3 Condizioni iniziali 
 Come già accennato precedentemente, affinché il problema 
matematico sia ben posto è necessario fornire le giuste condizioni 
iniziali. Tali condizioni rappresentano i valori iniziali delle variabili 
che vengono utilizzati dal software per linizializzazione della 
simulazione. Sebbene in una simulazione stazionaria la soluzione 
finale dovrebbe essere indipendente dai valori iniziali, lo stesso non 
si può dire per quanto concerne la convergenza della soluzione ed il 
tempo necessario per raggiungerla. Per questo motivo, nonostante si 
tratti di un modello stazionario, è comunque opportuno fornire in 
maniera corretta le condizioni iniziali. Nella successiva Tab.6.2 
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vengono indicate le variabili per cui il modello selezionato 
necessita delle condizioni iniziali ed i relativi valori imposti. 
 
Condizioni Iniziali 
Variabile in input Valore 
Pressure (relative) 0.0 Pa 
Turbulence intensity 0.01 
Turbulence viscosity ratio 10 
Turbulence velocity scale 1 m/s 
Velocity [70, 0, 0] m/s 
Tab.6.2:Condizioni iniziali. 
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 Capitolo 7: Impostazione del solutore, 
stopping criteria e definizione dei report 
 7.1 Impostazione del solutore 
 Per impostazione del solutore sintende il setting di una serie 
di parametri, fortemente legati ai modelli che sintende utilizzare, 
che caratterizzano laspetto matematico del problema. Nel nostro 
caso, in presenza di un flusso incomprimibile e, avendo selezionato 
il modello Segregated Flow (disaccoppiamento dellequazione 
dellenergia), le impostazioni del solutore andranno a riguardare 
esclusivamente le due variabili, pressione e velocità, ed il 
particolare modello di turbolenza impiegato.  
 Sebbene sia del tutto lecito impostare i parametri del solutore 
in maniera arbitraria, occorre sottolineare che in STAR-CCM+
®
 
questi, nei loro valori di default, risultano già pre-ottimizzati per il 
modello selezionato, ragion per cui sono stati conservati tali valori. 
 Nelle successive Fig.7.1, 7.2, 7.3, 7.4, 7.5 e 7.6 e Tab.7.1 e 
7.2 vengono illustrate le principali impostazioni utilizzate, in 
termini di AMG Linear Solver (Algebraic Multi-Grid Linear Solver) 
e Under-Relaxation Factor. 
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Fig.7.1:k- velocity solver. 
 
Fig.7.2: k- pressure solver. 
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Fig.7.3: k- turbulence solver. 
 
 
Modello di turbolenza k- 
Grandezza 
Under-Relaxation 
Factor 
Velocity 0.7 
Pressure 0.3 
k- turbulence 0.8 
k- turbulent viscosity 1 
Tab.7.1:Modello k-, under-relaxation factor. 
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Fig.7.4:k- velocity solver. 
 
Fig.7.5: k- pressure solver. 
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Fig.7.6: k- turbulence solver. 
 
 
 
Modello di turbolenza k- 
Grandezza 
Under-Relaxation 
Factor 
Velocity 0.7 
Pressure 0.3 
k- turbulence 0.8 
k- turbulent viscosity 1 
Tab.7.2: Modello k-, under-relaxation factor. 
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 7.2 Stopping criteria 
 Per quanto riguarda limpostazione degli stopping criteria, è 
stato imposto un vincolo sul numero massimo di iterazioni 
consentite. Tale numero, pari a 5000, è stato considerato opportuno 
in base a considerazioni sul modello di calcolo utilizzato e sul 
numero di celle presenti nella griglia di calcolo. A posteriori è stata 
poi provata la bontà di tale assunzione, verificando la convergenza 
dei residui e dei valori dei coefficienti scelti per i report, illustrati 
nel prossimo paragrafo. 
 7.3 Definizione dei report 
 La scelta dei report è stata fatta considerando le curve 
caratteristiche della semiala che si volevano costruire. In 
particolare, volendo ricostruire la curva CL-, la curva CL/CM e la 
polare della semiala, la scelta è ricaduta sui tre coefficienti 
aerodinamici di portanza, resistenza e momento di beccheggio, 
rispettivamente CL, CD, CM. Nelle successive Fig.7.7, 7.8 e 7.9 si 
riporta la definizione di ciascun coefficiente. 
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Fig.7.7:Definizione coefficiente di portanza. 
 
 
Fig.7.8:Definizione coefficiente di resistenza. 
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Fig.7.9:Definizione coefficiente di momento di beccheggio. 
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 Capitolo 8: Risultati 
 Nel seguente capitolo si riportano in dettaglio tutti i risultati 
ottenuti nellambito del presente studio, insieme ad un confronto su 
diversi livelli dei differenti modelli utilizzati. 
 8.1 Risultati RANS 
 Per quanto riguarda il modello RANS, data la semplicità 
della geometria in esame e del modello stesso, è stato possibile 
eseguire un numero abbastanza elevato di simulazioni numeriche al 
variare dellangolo dincidenza al bordo dattacco. Inoltre, come già 
anticipato nei precedenti capitoli, sono stati presi in considerazione 
due diversi modelli di turbolenza, il k- realizable ed il k- SST. I 
dati in uscita dalle simulazioni numeriche hanno permesso così di 
costruire la curva CL-, la curva -CL/CM ed infine la polare della 
semiala isolata, per ciascun modello di turbolenza impiegato. Tali 
risultati sono riportati nelle successive figure. 
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Fig.8.1: Curva CL-, modello RANS. 
  
 Dalla curva CL- risultano ben visibili i valori dellincidenza 
di linearità ( = 8°) e dellincidenza di stallo ( = 14°). Appare 
inoltre evidente come i due modelli di turbolenza non presentino 
alcuna differenza nei risultati tra 0° e 8°, ovvero fino alla prima 
separazione dello strato limite. Tra 8° e 14° si nota una leggera 
diversione delle curve, con uno scarto che però non supera mai 
l1%. Per quanto riguarda il CL
max.
 i due modelli k- e k- 
forniscono i valori 0,649 e 0,647 rispettivamente, con una 
differenza dello 0,3%.  Queste piccole differenze possono essere 
dovute sia alla diversa diffusività insita nei due modelli di 
turbolenza, sia, più verosimilmente, alla comparsa di piccoli 
fenomeni non-stazionari in seguito alla separazione dello strato 
limite, che aumentano di intensità allaumentare dellincidenza, e 
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quindi della separazione, e, chiaramente, non possono essere presi 
correttamente in considerazione con un modello stazionario come 
quello in esame. 
Fig.8.2: Curva CL/CM, modello RANS. 
 
Fig.8.3: Polare, modello RANS. 
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 Per quanto riguarda la polare, si è ritenuto opportuno fornirne 
anche un ingrandimento della zona di bassa incidenza, al fine di 
mettere in luce il CD0 (valore del coefficiente di resistenza a 
portanza nulla) ed eventuali differenze tra i due modelli di 
turbolenza. 
Fig.8.4: Polare di bassa incidenza, modello RANS. 
  
 Come è possibile notare, le due curve, a bassa incidenza, 
sono pressoché indistinguibili, ed i valori del coefficiente CD0 sono 
pari a 0,011 per entrambi i modelli di turbolenza. 
 8.2 Confronto RANS-URANS-DES 
 A questo punto si è passati al confronto del modello RANS 
con due modelli non-stazionari quali lURANS, Unsteady-Reynolds 
Averaged Navier-Stokes e la DES, Detached Eddy Simulation. 
Visto lenorme aumento nella richiesta computazionale dei modelli 
non-stazionari, con questi non è stato possibile ricostruire 
interamente le curve caratteristiche della semiala, ma ci si è limitati 
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a simulare due soli valori dellangolo di incidenza ritenuti 
significativi:  = 4°, ovvero in pieno campo di linearità, e  = 14°, 
ovvero quella che il modello RANS indicava come incidenza di 
stallo. Nelle successive figure si riportano le curve ottenute con il 
modello RANS confrontate con i punti ottenuti a 4° e 14° con 
URANS e DES, intesi, caso per caso, come valore medio della 
grandezza in esame. 
 
Fig.8.5: Curva CL-, confronto modelli. 
 
 Dalla precedente figura si evince immediatamente che, a 
bassa incidenza, entrambi i modelli non-stazionari forniscono un 
valor medio del CL pressoché indistinguibile da quello ottenuto con 
il modello stazionario. A ciò è doveroso aggiungere che a 4° i 
segnali relativi ai tre coefficienti presentano una deviazione 
standard dellordine di 10
-6 
, pertanto possono ritenersi 
sostanzialmente costanti e pari al loro valor medio. Molto diversa 
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risulta invece la situazione ad alta incidenza, dove i due modelli 
non-stazionari non solo si discostano dalle curve stazionarie, ma lo 
fanno in un caso fornendo un valore minore del CL (URANS) 
nellaltro fornendone uno maggiore (DES), con valori della 
deviazione standard sensibilmente più elevati. Questa diversa 
tendenza, difficilmente percepibile dalla curva CL/CM , risulta, 
invece, ancor più evidente nella polare, come visibile nelle 
successive figure. 
 
Fig.8.6:Curva CL/CM, confronto modelli. 
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Fig.8.7:Polare, confronto modelli. 
  
 Nella successiva Tab.8.1 sono forniti i valori numerici (intesi 
come valor medio nel caso dei modelli non-stazionari) dei tre 
coefficienti aerodinamici nelle due condizioni di simulazione, 4 e 
14 gradi. 
4 deg 
Modello\Coefficiente CL CD CM 
RANS 0.253 0.0175 -0.173 
U-RANS 0.248 (-1.8%) 0.0179 (+2.3%) -0.168 (-2.9%) 
DES 0.246 (-2.8%) 0.0184 (+5.1%) -0.166 (-4.1%) 
14 deg 
Modello\Coefficiente CL CD CM 
RANS 0.650 0.1647 -0.760 
U-RANS 0.623 (-4%) 0.1601 (-2.8%) -0.740 (-2.6%) 
DES 0.674 (+3.7%) 0.1755 (+6.5%) -0.829 (+9.1%) 
Tab.8.1: Confronto risultati. 
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 Per poter comprendere la causa di queste differenze così 
marcate nel passaggio dalle basse alle alte incidenze, sono state 
analizzate, mediante visualizzazioni CFD, la scia, le tensioni 
tangenziali e la distribuzione del coefficiente di pressione sul dorso 
della semiala nelle diverse condizioni e con i diversi modelli. I 
risultati di questa analisi sono riassunti nelle successive figure.  
 La successiva Fig.8.8 mostra il confronto tra la scia ottenuta 
con il modello RANS k-  e quella ottenuta con il modello DES a 4° 
di incidenza. 
Fig.8.8:Scia, confronto RANS, DES a 4° di incidenza. 
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 La concordanza nei risultati ottenuti si verifica anche nella 
topologia della scia, la quale risulta molto simile per i due modelli. 
Lunica differenza apprezzabile, dovuta probabilmente alla diversa 
diffusività caratteristica dei due modelli, sta nel piccolo vortice, 
adiacente al vortice destremità, che si distacca dal supporto del 
siluro posto allapice della semiala. Tale differenza non produce, 
comunque, discrepanze apprezzabili nei coefficienti aerodinamici.
 Nella successiva Fig.8.9 vengono,invece, confrontate le scie 
ottenute a 14° di incidenza con i tre modelli, RANS, U-RANS e 
DES rispettivamente. Occorre precisare che nel seguito si 
riporteranno le visualizzazioni CFD del modello RANS 
esclusivamente per quanto riguarda il modello k-, in quanto 
sostanzialmente indistinguibili da quelle del modello k-. 
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Fig.8.9: Scia, confronto RANS, U-RANS e DES a 14° di incidenza. 
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 Appare immediatamente evidente la differenza sostanziale 
nella topologia delle scie della semiala ottenute con i diversi 
modelli. Occorre, inoltre, sottolineare che mentre la scia del 
modello RANS è stazionaria, le altre due risultano, seppur con 
diversa intensità, non-stazionarie. In particolare, la scia U-RANS 
presenta una leggera oscillazione, con i vortici destremità che 
rimangono tuttavia aderenti alla semiala; la scia DES, invece, oltre 
ad unoscillazione molto più marcata, presenta anche il distacco dei 
vortici destremità. Questo spiega, almeno in maniera qualitativa, la 
differenza nei coefficienti aerodinamici ottenuti. La differenza 
quantitativa, invece, può essere spiegata andando ad analizzare le 
visualizzazioni CFD delle tensioni tangenziali e del coefficiente di 
pressione sul dorso della semiala per ciascun modello. Tale analisi è 
riportata nelle successive Fig.8.10, Fig.8.11. 
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Fig.8.10:Tensioni tangenziali sul dorso della semiala a 14° di incidenza. 
  Capitolo 8: Risultati 
87 
 
Fig.8.11:Coefficiente di pressione sul dorso della semiala a 14° di incidenza. 
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 Dalle figure precedenti risulta evidente come il modello U-
RANS, che fornisce i valori più bassi dei coefficienti aerodinamici, 
sia quello interessato da una maggiore, quasi completa, separazione 
dello strato limite sul dorso (tensioni tangenziali nulle) e da una 
minore aspirazione (coefficiente di pressione tendente a zero). Il 
modello DES, invece, che fornisce i valori più alti dei coefficienti 
aerodinamici, oltre a presentare un riattacco dello strato limite su 
buona parte del dorso, presenta anche una zona abbastanza estesa 
della semiala ancora in aspirazione. Il modello RANS, infine, 
presenta una situazione intermedia tra le due.  
 I risultati ottenuti da questa analisi giustificano, quindi, 
landamento dei valori dei coefficienti aerodinamici ottenuti. 
 8.3 Confronto ala-semiala 
 Alla luce dei risultati fin qui ottenuti, soprattutto in relazione 
alla forte non stazionarietà evidenziata dal modello DES per la 
semiala a 14° di incidenza, è stata eseguita unulteriore analisi allo 
scopo di legittimare, in tali condizioni, la validità della simulazione 
della sola semiala con piano di simmetria piuttosto che lala 
completa. Infatti, mentre alle basse incidenze la concordanza dei 
risultati e, soprattutto, la mancanza di evidenti fenomeni non-
stazionari tendono a confermare la validità del modello simmetrico, 
alle alte incidenze la presenza di una marcata non-stazionarietà del 
flusso, con la possibilità dellinstaurarsi di componenti di velocità 
trasversali (ortogonali, quindi, al piano di simmetria), tende a 
mettere in discussione la validità del modello.  
 A tal proposito è stata eseguita unulteriore simulazione DES, 
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a 14° di incidenza, questa volta con lala completa. Nella successiva 
Tab.8.2  vengono riportati i risultati principali di questa analisi. 
 
 
Semiala Ala 
CL CD CM CL CD CM 
Valor 
Medio 
0.673 0.1755 -0.829 
0.791 
(+17%) 
0.1952 
(+11%) 
-0.909 
(+9.5%) 
Deviazione 
Standard 
0.028 0.0065 0.0396 0.0149 0.0035 0.0234 
Skewness 0.27 0.29 -0.4 0.31 0.28 -0.29 
Kurtosis 2.84 2.85 3 3.23 3.18 3.14 
Tab.8.2:Confronto tra le proprietà statistiche dei segnali in uscita. 
 
 Risulta subito evidente un elevato aumento nel valor medio 
dei tre coefficienti aerodinamici passando dal caso della semiala al 
caso dellala, associato ad una diminuzione della deviazione 
standard, indice di una minore oscillazione dei tre segnali nel caso 
dellala completa. Per quanto riguarda, invece, i momenti centrali 
del terzo e del quarto ordine adimensionalizzati (Skewness e 
Kurtosis), questi si attestano in entrambi i casi attorno a valori tipici 
per segnali puramente aleatori (circa 0 e circa 3 rispettivamente), a 
testimonianza del fatto che le non-stazionarietà sono causate 
essenzialmente dalla turbolenza. Nelle successive figure vengono 
riportati i confronti fra i segnali in funzione del tempo relativi ad ala 
e semiala per ciascuno dei tre coefficienti. 
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Fig.8.12:Coefficiente di portanza, confronto segnali. 
Fig.8.13:Coefficiente di resistenza, confronto segnali. 
Fig.8.14:Coefficiente di momento di beccheggio, confronto segnali. 
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 In seguito, invece, si riporta il confronto tra i soli contributi 
fluttuanti dei segnali relativi a ciascun coefficiente, nel tentativo di 
stabilire uneventuale correlazione tra di essi. 
 
Fig.8.15:Coefficiente di portanza, confronto parte fluttuante. 
 
Fig.8.16:Coefficiente di resistenza, confronto parte fluttuante. 
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Fig.8.17:Coefficiente di momento di beccheggio, confronto parte fluttuante. 
 
 Dal confronto tra i segnali in funzione del tempo e tra le sole 
parti fluttuanti non si riesce, tuttavia, a trarre alcuna conclusione 
che abbia un qualche significato fisico. Per questo motivo il passo 
successivo è stato quello di effettuare unanalisi tempo-frequenza 
dei segnali considerati, per poter così confrontare i loro spettri di 
potenza, in funzione delle frequenze caratteristiche, piuttosto che i 
segnali tempo dipendenti. 
 8.3.1 Analisi tempo-frequenza
[6][7]
 
 Il primo passo nellanalisi tempo-frequenza è stato quello di 
ricostruire ciascun segnale attraverso la sua trasformata di Fourier 
per poi poterlo rappresentare attraverso il suo spettro di potenza in 
funzione delle frequenze caratteristiche. Nelle successive figure si 
riporta il confronto tra gli spettri di Fourier per ciascun coefficiente 
nel caso dellala e della semiala. 
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Fig.8.18:Coefficiente di portanza, confronto tra gli spettri di Fourier. 
 
Fig.8.19:Coefficiente di resistenza, confronto tra gli spettri di Fourier. 
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Fig.8.20:Coefficiente di momento di beccheggio, confronto tra gli spettri di Fourier. 
 
 Gli spettri di Fourier mettono in luce la prevalenza delle 
basse frequenze in entrambe le situazioni ed il maggior contenuto 
energetico, su tutto lo spettro delle frequenze, del segnale della 
semiala rispetto a quello dellala, evenienza questa legata alla 
maggiore oscillazione dei coefficienti aerodinamici riscontrata nel 
caso della semiala. Per unanalisi più dettagliata, però, è necessario 
ricorrere ad uno strumento più accurato, che vada a decurtare lo 
spettro di quelle frequenze poco significative della reale fisica del 
fenomeno. Tale strumento risulta essere lanalisi tempo-frequenza, 
mediante analisi Wavelet.  
 Il risultato finale di questo tipo di analisi consiste in una 
mappa dellenergia di ciascuna frequenza in funzione del tempo, la 
quale mette in luce quali frequenze risultano presenti per tutta la 
durata del campionamento del segnale e quali, invece, sono presenti 
solo per rappresentare eventi molto localizzati e, pertanto, non 
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rappresentative della fisica del fenomeno. Inoltre, è possibile 
ricostruire anche in questo caso lo spettro di potenza, il quale 
risulterà più pulito rispetto allo spettro di Fourier e, quindi, di più 
facile interpretazione. Nelle successive figure si riportano le mappe 
Wavelet per ciascun coefficiente, relative ad ala e semiala, ed il 
confronto tra gli spettri Wavelet di ciascun coefficiente.  
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Fig.8.21:Coefficiente di portanza, confronto mappe Wavelet. 
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 Fig.8.22:Coefficiente di resistenza, confronto mappe Wavelet. 
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Fig.8.23:Coefficiente di momento di beccheggio, confronto mappe Wavelet. 
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 Le mappe Wavelet, mentre da un lato confermano 
lindicazione sul maggior contenuto energetico dei coefficienti 
aerodinamici relativi alla semiala, dallaltro mettono in evidenza 
una certa differenza qualitativa nelle frequenze caratteristiche dei 
segnali analoghi. Tale differenza risulta quantificabile dagli spettri 
Wavelet, riportati nelle figure successive.  
 
 Fig.8.24:Coefficiente di portanza, confronto spettro Wavelet. 
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Fig.8.25:Coefficiente di resistenza, confronto spettro Wavelet. 
 
Fig.8.26:Coefficiente di momento di beccheggio, confronto spettro Wavelet. 
 
 Dal confronto tra gli spettri Wavelet emerge immediatamente 
che, per ciascun coefficiente, lala presenta un contenuto energetico 
inferiore ma delle frequenze caratteristiche esattamente doppie 
rispetto al caso della semiala. Il fenomeno fisico alla base di ciò, 
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riscontrato anche mediante visualizzazioni CFD, è un distacco 
alternato dei vortici destremità, visibile nella successiva Fig.8.27, 
nella quale si riporta la visualizzazione della scia dellala completa. 
Fig.8.27:Visualizzazione CFD della scia a valle dellala completa. 
 
 Dallimmagine risulta evidente che, allistante considerato, il 
vortice destremità di sinistra si è distaccato, mentre quello di destra 
risulta ancora attaccato, o comunque adiacente, allala. La causa di 
questo fenomeno, probabilmente, risiede nel cross-flow, che si 
manifesta nel caso dellala mentre è inibito dal piano di simmetria 
nel caso della semiala: tale flusso, di natura squisitamente 
turbolenta, quindi aleatoria, non potendo avere una direzione 
preferenziale, risulterà anchesso oscillante ed è verosimile che 
interagisca con i due vortici destremità.  
 Il distacco alternato ha due effetti sostanziali: il primo è che, 
separandosi uno per volta, i vortici destremità comporteranno delle 
velocità indotte meno intense che nel caso di distacco simmetrico, il 
che spiega le minori oscillazioni nel caso dellala; il secondo effetto 
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è che la frequenza dinduzione raddoppia, spiegando la discrepanza 
tra gli spettri Wavelet.  
 Resta a questo punto da spiegare solo la marcata differenza 
nei valori medi dei coefficienti. Per fare ciò si ricorre, anche in 
questo caso, alle visualizzazioni CFD delle tensioni tangenziali e 
del coefficiente di pressione sul dorso del corpo; tali visualizzazioni 
sono riportate nelle successive Fig.8.28 e Fig.8.29. 
Fig.8.28:Tensioni tangenziali sul dorso, confronto semiala-ala. 
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 Fig.8.29:Coefficiente di pressione sul dorso, confronto semiala-ala. 
 
 Come risulta evidente dalle figure precedenti, la presenza del 
piano di simmetria, oltre ad inibire qualsiasi tipo di cross-flow, 
tende anche ad impedire la formazione dei due vortici presenti 
allapice dellala, in corrispondenza della radice. Leffetto 
principale di questi vortici è quello di energizzare lo strato limite, 
ritardandone la separazione (come visibile dalla visualizzazione 
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delle tensioni tangenziali) e di creare una zona di alta velocità sul 
dorso, la quale genera una maggiore aspirazione (come visibile 
dalla visualizzazione del coefficiente di pressione). Linsieme di 
questi due fenomeni è alla base dellaumento dei coefficienti 
aerodinamici tra i due casi.  
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 Conclusioni e sviluppi futuri 
 In questo lavoro di tesi è stata svolta unanalisi approfondita 
per confrontare i diversi modelli CFD attualmente in uso per la 
risoluzione del flusso attorno ad unala tri-dimensionale. I modelli 
presi in considerazione sono stati il modello RANS, con due diversi 
modelli di turbolenza (k- realizable e k- SST), il modello U-
RANS ed il modello DES. 
 
 I risultati ottenuti mettono in luce due aspetti fondamentali: 
alle basse incidenze ( = 4°), con strato limite attaccato su tutta la 
superficie dellala, non si manifestano fenomeni non-stazionari 
significativi, motivo per cui i tre modelli forniscono risultati 
pressoché identici; alle alte incidenze ( = 14°), invece, il modello 
DES ha messo in luce la presenza di evidenti non-stazionarietà, non 
apprezzabili o apprezzabili in minima parte con gli altri due 
modelli, motivo per cui i risultati ottenuti si discostano 
sensibilmente. A tal proposito è stata condotta unulteriore analisi, 
limitatamente al modello DES, per validare il modello di 
simulazione della sola semiala con piano di simmetria piuttosto che 
lala completa, in presenza di non-stazionarietà così marcate. I 
risultati di questanalisi evidenziano che il modello con il piano di 
simmetria tende ad inibire alcuni fenomeni (cross-flow, distacco 
alternato dei vortici destremità) che risultano, invece, 
apprezzabili nel modello completo. 
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 In conclusione è possibile affermare che: 
· alle basse incidenze, vista la concordanza nei risultati ottenuti 
con i diversi modelli, è preferibile optare per un modello 
RANS, in virtù, soprattutto, della minore richiesta 
computazionale rispetto agli altri due modelli. Per quanto 
riguarda i due modelli di turbolenza, questi non hanno 
mostrato differenze significative; 
· alle alte incidenze, invece, è preferibile, a scapito della 
richiesta computazionale, optare per un modello DES, il 
quale ha messo in luce la sua maggiore capacità di cogliere i 
fenomeni non-stazionari tipici delle situazioni con distacco 
dello strato limite; 
·  per quanto riguarda, invece, la validazione del modello con 
il piano di simmetria, appare evidente che, caso per caso, è 
necessaria unanalisi critica a priori del problema in esame 
per capire quale modello descriva meglio la situazione reale. 
 
 Tra gli sviluppi futuri di questo studio sono stati individuati 
due aspetti fondamentali: in primo luogo la continuazione 
dellanalisi numerica mediante CFD con il modello DES, al fine di 
ricostruire le curve caratteristiche dellala, almeno nellintorno 
dellincidenza di stallo, per un confronto più attendibile con il 
modello stazionario; in secondo luogo la programmazione di 
unattività sperimentale in galleria del vento al fine di convalidare i 
risultati ottenuti con lanalisi CFD.  
  Bibliografia 
107 
 
 Bibliografia 
 [1] Buresti G., Elements of Fluid Dynamics, Imperial College 
Press, 2012. 
 [2] Lombardi G., Materiale didattico per il corso di 
Aerodinamica degli Aeromobili, Università di Pisa. 
 [3] CD-adapco, User Guide STAR-CCM+
®
, 2013. 
 [4] Wilcox D.C., Turbulence Modeling for CFD, DCW 
Industries, 2006. 
 [5] Spalart P.R., Young-Persons Guide to Detached-Eddy 
Simulation Grids, Boeing Commercial Airplanes, 2001. 
 [6] Buresti G., Materiale didattico per il corso di 
Aerodinamica Sperimentale, Università di Pisa. 
 [7] Buresti G., Materiale didattico per il corso di 
Aerodinamica Applicata, Università di Pisa. 
 
  
  Ringraziamenti 
108 
 
 Ringraziamenti 
 Un sentito ringraziamento va in primo luogo al professor 
Lombardi e all’ingegner Maganzi, per la costante disponibilità e le 
doti professionali e umane dimostrate in tutti questi mesi. 
 A tutti i ragazzi della Galleria, fonte di consigli e confronti, 
ma anche capaci di rendere più piacevole quest’esperienza. 
 Ad Ingegneria, che ha accolto quello che era poco più che un 
ragazzo e lo ha trasformato (quasi) in un uomo, per avermi 
insegnato la più importante lezione di vita: “un uomo dovrebbe 
riconoscere le sue sconfitte garbatamente così come festeggia le 
sue vittorie. […] un uomo non impara niente quando vince. Perdere 
invece può condurre a grande saggezza. Il nocciolo della quale poi 
è quanto sia più gradevole vincere. È inevitabile perdere di tanto in 
tanto... il trucco è che non diventi un'abitudine.” [cit.]. 
 A tutti gli amici, i nuovi che sono arrivati, i vecchi che sono 
passati, e quelli veri che ci sono sempre stati e sempre rimarranno. 
 A tutti coloro che, anche se solo per un breve momento, 
hanno incrociato la loro esistenza con la mia. 
 A Te, fonte di ispirazione e presenza immancabile, che non 
hai mai fatto mancare, in nessuna circostanza, il tuo aiuto. 
 Infine, per ultimo perché più sentito, un ringraziamento 
speciale alla mia Famiglia. 
  Ringraziamenti 
109 
 
 A mio Padre, che è sempre stato la benzina nel motore che mi 
ha portato a raggiungere tutti i miei traguardi e che ha 
costantemente alzato l’asticella delle aspettative, facendomi prima 
scoprire e poi superare tutti i miei limiti. 
 A mia Madre, presenza costante nonostante la distanza, e 
voce che nel bene, e soprattutto nel meno bene, mi ha sempre 
sostenuto e spinto a non mollare. 
 A mia Sorella, da sempre il modello da seguire ed il maestro 
da superare, e la persona che, in un certo qual modo, mi ha sempre 
spianato le strade.  
 A mio Fratello, che mi ha responsabilizzato ad essere un 
buon esempio ed un’ispirazione, permettendomi così di affrontare 
sempre al meglio tutte le situazioni. 
  
 A tutti voi va il mio più sentito ringraziamento, per aver 
contribuito al raggiungimento di questo traguardo e per avermi reso 
la persona che sono oggi. 
